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摘要： 针对空天飞行器爬升过程中，传统固定构型难以兼顾高低速气动性能的问题，提出了一种空天飞行器变构

型调节策略。首先，提出了一种翼面伸缩的变构型方式，构建了含有表征飞行器构型变量的气动代理模型；其

次，基于气动代理模型对飞行器气动和配平特性进行分析，根据气动特性制定构型变化策略，根据配平特性提出

质心位置匹配设计；然后，根据构型变量和爬升飞行平衡的约束，以控制输入最小为目标，优化得到了合适的质

心位置，为不同构型的质心位置设计提供参考；最后，仿真结果表明变构型空天飞行器在爬升飞行任务中起到分

担舵面负载和减小油门的作用，增加了飞行过程的稳定性。
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Abstract:Since the aerospace vehicle with the traditional fixed configuration cannot meet the requirements of 
the aerodynamic performance both at high and low speeds during the climbing section， a morphing adjustment 
strategy is proposed. Firstly， a morphing method with wing retraction is proposed， and an aerodynamic 
surrogate model with vehicle configuration variables is constructed. Secondly， the aerodynamic and trimming 
characteristics of the vehicle are analyzed based on the aerodynamic surrogate model. A morphing strategy is 
formulated based on the aerodynamic characteristics， and a center-of-mass position matching design is 
proposed based on the trimming characteristics. Thirdly， according to the constraints of the configuration 
variables and equilibrium state of climbing， the appropriate center-of-mass position is optimized with the 
objective of minimizing the control inputs， providing a reference for the design of the center-of-mass position 
of different configurations. Finally， the simulation results show that the morphing aerospace vehicle can share 
the load on the rudder surface and reduce the throttle during climbing missions， which increases the stability 
of the flight process.
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空天飞行器作为新一代可重复使用飞行器，突

破传统航空器和航天器无法满足宽速域、大空域飞

行需求的限制，是未来航空航天领域一体化的发展

方向［1］。空天飞行器在经历不同速域时气动特性

存在明显差异，目前针对宽速域的气动设计主要包

括优化固定构型气动布局和变构型气动布局［2］。

固定构型气动布局的优化结果通常是多种工况下

性能的折衷［3］，无法兼顾低马赫数飞行时高升力与

高马赫数飞行时高升阻比的性能需求。

变构型飞行器可以通过改变气动布局，使飞行器

在应对各种飞行阶段、飞行环境时均能保持最佳的飞

行性能［4］。常见的变构型方式为机翼变形，主要包括

变后掠、变展长、变弦长和折叠等。其中，变后掠机翼

采用大后掠角减小高速激波阻力，小后掠角提升低速

升力；变展长机翼通过向外伸展提高升阻比和续航能

力，向内收缩减小飞行阻力［5］；变弦长机翼通过改变弦

长来改变机翼面积，改善飞行升力和升阻比［6］；折叠翼

采用较小的机翼折叠来提高升阻比和纵向稳定性，较

大的机翼折叠来提高航向稳定性［7］。

引入变构型技术，不仅能够改善飞行器的气动

性能，还能将变形结构作为额外的操纵机构，利用

构型变化来辅助操纵［8］。通过构型变化和舵面偏

转的协调控制，实现冗余控制，增加控制系统的可

靠性和容错能力，在一定程度上可以分担舵面负

载［9］。与此同时，使用变构型辅助舵面控制，能够

使舵面偏转尽可能小，飞行器的气动外形更接近最

优设计外形，有助于维持飞行器的稳定性和操控

性，减小控制系统的压力。与固定外形的飞行器相

比，变构型飞行器在多飞行任务时具有优化的气动

性 能 ，增 强 操 纵 及 控 制 的 能 力 ，降 低 飞 行 能 耗

等［10］。因此，变构型飞行器是未来飞行器的发展

趋势。

目前，变构型飞行器的研究主要集中于亚声速

和跨声速范围，如美国国家航空航天局（National 
Aeronautics and Space Administration，NASA）和

美国波音公司开展的任务自适应机翼项目［11］；

NASA、美国空军实验室和美国波音公司开展和主

动弹性机翼计划项目［12］；美国国防高级研究局开

展的智能机翼项目［13］、变形飞机结构计划［14］；欧盟

开展的基于飞行包络数据和任务的变形原型机翼

开发项目［15］等。

针对高超声速飞行器的变构型方案研究仍处

在概念设计阶段。日本宇航局的 Takama 等［16］基

于带有伸缩翼的锥导乘波体方案，研究了其兼顾宽

速域的气动性能影响。美国海军空间技术中心基

于下表面弯曲变化的乘波体方案，研究了其气动特

性，得到不同马赫数下较小阻力的最佳外形［17］。

武宇飞等［18］基于变后掠与变展长的助推滑翔高超

飞行器方案，研究了其气动力热特性。黄明晗等［19］

基于剪切式变后掠的高超导弹方案，研究表明变构

型导弹的射程较固定构型更具优势。甄子洋等［20］

基于带伸缩小翼的临近空间高超声速飞行器方案，

研究了小翼对气动效应和机动能力的改善效果。

以上研究主要聚焦变构型技术对飞行气动性

能的收益。本文兼顾低速高升力与高速高升阻比、

低阻力性能需求的同时，探究变构型技术对控制输

入的影响，设计了一种变后掠方案，主要创新点

包括：

（1）提出了一种翼面变构型方式，构建了包含

构型变量的气动特性代理模型；

（2）基于气动代理模型对飞行器气动和配平

特性进行分析，根据气动特性确定变构型策略，根

据配平特性引入质心位置变量进行质心位置匹配

设计；

（3）基于质心位置匹配设计，构建爬升平衡下

控制输入最小的多目标多约束优化问题，优化结果

为质心位置匹配设计提供参考，得到一个在爬升飞

行时控制输入上存在收益的变构型空天飞行器

模型。

1 变构型空天飞行器气动代理模型

变构型空天飞行器气动代理建模的流程如图

1 所示，具体包括：首先，根据所提出的变构型方

式，基于参数化建模方法得到对应的飞行器外形；

然后，采用工程估算方法计算气动数据，并使用高

精度数据进行修正；最后，基于修正后的气动数据

构建含有构型变量的气动代理模型，为后续特性分

析和优化设计奠定模型基础。

1. 1　变构型方式

如图 2 所示，本文以无平尾大后掠三角翼翼身

融合体飞行器为基准构型［21］，开展面向控制的变

构型空天飞行器的设计及影响分析。

飞行器变构型主要是针对机翼的改变，变后掠

作为飞行器大尺度变构型方式之一，通过改变机翼

的面积、展弦比，对飞行器的气动性能具有显著影

响［4］。本文的变构型机翼结构如图 3 所示，翼肋采

图 1 气动代理模型构建流程图

Fig.1 Flowchart of aerodynamic surrogate modeling
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用可伸缩结构，翼梁采用弹性结构，内部采用形状

记忆聚合物结构填充［22］，表面为滑动蒙皮。

机翼通过可伸缩翼肋实现变后掠，变构型过程

中保持机翼翼展、根弦长和梢弦长不变。选取第二

后掠角处的点轴向位置为构型变量，变形范围如图

4 所示。为避免不同构型参数的尺度对气动特性

代理模型精度产生影响，将构型变量进行归一化处

理，令 l = ls /l r，即机翼完全展开时 l = 1，机翼完全

收缩时 l = 0。

目前应用于飞行器外形的参数化建模方法主

要 包 括 二 次 曲 线 法 、类 型 函 数/形 状 函 数 法

（Class⁃shape transformation，CST）和自由变形法

等方法［23］。其中，CST 方法通过类别函数与形状

函数的乘积组合来表达截面的形状，使用少量设计

参数达到较好的外形描述效果，具有对飞行器部件

参数化构建的速度优势［24］。

本文采用 CST 方法构建飞行器几何外形。选

取构型变量 l = 1、l = 0.5 和 l = 0 时的 3 种构型进

行后续的气动数据计算。由参数化建模方法构建

的 3 种构型下的飞行器外形如图 5 所示。

1. 2　气动数据获取

计算飞行器气动数据的方法主要包括解析与

经验公式相结合的方法、工程估算方法、计算流体

力学（Computational fluid dynamics，CFD）方法和

风洞试验法。其中，解析与经验公式相结合的方法

只适用于简单的几何外形，且计算精度差。CFD
方法和风洞试验方法可以获得精度较高的气动数

据，但其所需成本很高［25］。

工程估算方法计算速度快，常用于概念设计阶

段［26］，本文采用工程估算方法计算气动数据。工

程估算方法的基本思路如下：首先，基于参数化建

模得到的几何外形计算面元压力分布情况，根据撞

击角将表面面元分为迎风面和背风面两类，飞行器

迎 风 面 采 用 Dahlem⁃Buck 法 ，背 风 面 采 用

Prandtl⁃Meyer 膨胀波法；然后，采用参考温度法修

正黏性效应对飞行器气动力的影响；最后，对各面

元所受气动力叠加处理，近似得到飞行器所受总的

气动力和力矩。

为进一步验证工程估算的适用性，本文选取飞

行马赫数 3 的状态，将上述方法计算得到的气动数

据与 CFD 方法计算所得到的气动数据进行对比，

结 果 如 图 6 所 示 。 其 中 ，CFD 方 法 采 用

Fluent⁃meshing 进行非结构网格划分，半模网格量

约为 1 000 万，采用 RNG k⁃ε黏性模型进行计算。

图 2 基准构型

Fig.2 Reference configuration

图 3 变构型机翼结构示意图

Fig.3 Diagram of morphing wing structure

图 4 翼面变构型方式

Fig.4 Way of morphing airfoil

图 5 基于参数化建模方法得到的不同构型外形

Fig.5 Different configurations based on parametric model⁃
ing methods
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由图 6 可知，两种方法计算所得的气动数据随

迎角变化的趋势相同，数值有一定偏差。为了兼顾

研究对象特性数据计算的效率与精度，基于高精度

的 CFD 气动数据对低精度的工程估算气动数据进

行修正，具体表达式为

X 2 = k1X 1 + k2 （1）
式中：X 1 为工程估算气动数据；X 2 为修正后的数

据；k1、k2 分别为乘性因子和加性因子修正补偿项。

修正后的气动数据与高精度的 CFD 数据对比如图

7 所示，修正后的数据与 CFD 数据的趋势一致，数

值接近，可作为后续气动代理建模的数据源。

1. 3　代理建模

代理建模可以近似替代特性分析和优化设计

中复杂费时的机理模型，显著提高工程优化设计问

题的效率。基于修正后的气动数据进行代理建模，

变构型空天飞行器的气动代理模型表达式为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

CL = CL，l + CL，δe

CD = CD，l + CD，δe

Cm = Cm，l + Cm，δe

（2）

式中：CL、CD、Cm 分别为升力系数、阻力系数和俯仰

力矩系数；C ·，l 和 C ·，δe 分别为洁净体和舵效的气动

代理模型。

基于多项式拟合方法构建含有构型变量的洁

净体气动代理模型，具体表达式为

ì

í

î

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

CL，l = a0 + a1 ⋅ α + a2 ⋅ α2 + a3 ⋅ Ma + a4 ⋅ Ma2 +
            a5 ⋅ l + a6 ⋅ l 2 + a7 ⋅ α ⋅ Ma + a8 ⋅ α ⋅ l + a9 ⋅ Ma ⋅ l
CD，l = b0 + b1 ⋅ α + b2 ⋅ α2 + b3 ⋅ Ma + b4 ⋅ Ma2 +
            b5 ⋅ l + b5 ⋅ l 2 + b7 ⋅ α ⋅ Ma + b8 ⋅ α ⋅ l + b9 ⋅ Ma ⋅ l
Cm，l = c0 + c1 ⋅ α + c2 ⋅ α2 + c3 ⋅ Ma + c4 ⋅ Ma2 +
            c5 ⋅ l + c6 ⋅ l 2 + c7 ⋅ α ⋅ Ma + c8 ⋅ α ⋅ l + c9 ⋅ Ma ⋅ l

（3）
由式（3）可知，变构型空天飞行器的气动系数

包含了迎角 α、马赫数 Ma 和构型变量 l，说明模型

气动特性与飞行状态和构型外形紧密关联。基于

多项式拟合方法构建的舵效气动代理模型表达式

为

ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

CL，δe =( d 0 + d 1 ⋅ δ e + d 2 ⋅ δ e
2 + d 3 ⋅ α + d 4 ⋅ α2 +

              d 5 ⋅ Ma + d 6 ⋅ Ma2 + d 7 ⋅ δ e ⋅ α + d 8 ⋅ δ e ⋅ Ma +
              d 9 ⋅ α ⋅ Ma ) δ e

CD，δe =( e0 + e1 ⋅ δ e + e2 ⋅ δ e
2 + e3 ⋅ α + e4 ⋅ α2 +

              e5 ⋅ Ma + e6 ⋅ Ma2 + e7 ⋅ δ e ⋅ α + e8 ⋅ δ e ⋅ Ma +
              e9 ⋅ α ⋅ Ma ) δ e

Cm，δe =( f0 + f1 ⋅ δ e + f2 ⋅ δ e
2 + f3 ⋅ α + f4 ⋅ α2 +

               f5 ⋅ Ma + f6 ⋅ Ma2 + f7 ⋅ δ e ⋅ α + f8 ⋅ δ e ⋅ Ma +
              f9 ⋅ α ⋅ Ma ) δ e

（4）

图 6 气动数据对比

Fig.6 Comparison of aerodynamic data

图 7 修正气动数据对比

Fig.7 Comparison of corrected aerodynamic data
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采用上述形式，对 1.2 节中的变构型气动特性

数据库进行代理建模，并采用拟合优度作为评价指

标［25］。所得洁净体气动代理模型的拟合优度在

0.99 以上，舵效气动代理模型的拟合优度在 0.92 以

上。其中，构型变量 l = 0.5，舵面偏转角度 δ e=10°
时空天飞行器升力系数、阻力系数、俯仰力矩系数

多项式拟合结果与真实值的对比如图 8 所示。拟

合值与真实值的趋势一致，数值接近，拟合效果较

好，能良好地反映原始模型的特性。

2 特性分析

变构型空天飞行器具有高度非线性特性和强

耦合性，动力学模型构建十分复杂。为保证飞行任

务的顺利完成，需要进一步明确构型变量对飞行器

气动和配平特性的影响机理。

2. 1　纵向动力学方程

把飞行器视为刚体，认为地球自转可忽略，将

地面坐标系看作惯性坐标系。根据上述假设，变构

型空天飞行器飞行过程中纵向平面的受力分析图

如 9 所示。其中，L、D、M、T 分别为升力、阻力、俯

仰力矩和推力；飞行速度 V 与地面的夹角定义为

航迹角 γ；θ 为俯仰角。

根据牛顿第二运动定律，可以得到飞行器纵向

运动方程

ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

V̇ = T cos α - D
m

- g sin ( θ - α )

α̇ = q - T sin α + L
mV

+ ( )g
V

- V
re + h

cos ( θ - α )

ḣ = V sin ( θ - α )
θ̇ = q

q̇ = M
Iy

（5）
式中：g 为重力加速度，h 为飞行高度，m 为飞行器

质量，q 为俯仰角速率，re 为地球半径，Iy 为飞行器

绕 y 轴的转动惯量。

升力 L、阻力 D 和俯仰力矩 M 的表达式为

ì
í
î

ïïïï

ïïïï

L = CL QS ref

D = CD QS ref

M = Cm QS ref l ref

（6）

式中：Q 为动压；S ref、l ref 分别为飞行器参考面积和

参考长度。

本文研究对象采用冲压发动机，其推力模型

如下［27］

T = CT QS cap （7）
式中：S cap 为进气道捕获面积；推力系数 CT 为关于迎

角α、马赫数Ma、燃油当量比ϕ的函数，具体表达式为

CT = t0 + t1 α2 + t2 Ma + t3 Ma2 + t4 ϕ + t5 ϕ2 +
t6 Maϕ （8）

2. 2　特性分析

针对飞行马赫数 3 的状态，不同构型飞行器外

形的气动特性如图 10 所示。由图 10 可知，升力系

数随着迎角呈线性增大的趋势，且随着 l 的增大而

增大；阻力系数随迎角的增大呈先减小后增大的趋

图 9 空天飞行器纵向平面受力分析图

Fig.9 Longitudinal plane force analysis of an aerospace ve⁃
hicle

图 8 多项式拟合验证

Fig.8 Validation of polynomial fitting
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势，且随 l 的增大而增大；俯仰力矩系数随迎角的

增大呈减小的趋势，且随着 l 的增大而减小。低速

爬升飞行时主要考虑高升力，高速巡航飞行时主要

考虑高升阻比、低阻力等因素。因此，本文根据飞

行速度制定翼面变构型策略，飞行马赫数 3 时翼面

构型为 l = 1，飞行马赫数 4 时翼面构型为 l = 0.5，
飞行马赫数 5 时翼面构型为 l = 0。

巡航状态下，飞行器迎角和控制输入随构型变

量、质心位置的变化关系如图 11 所示。其中 x cg2 为

基准构型的质心位置，x cg1 和 x cg3 分别为基准构型

质心前移和后移 5% 的质心位置。本文俯仰力矩

计算参考点选取机头，考虑质心位置只在过机头的

机体轴上运动，根据式（9）得到俯仰力矩系数随质

心位置的转换。

Cm，cg = Cm，ref +( CL cos α + CD sin α ) ( x ref - x cg ) /l ref

（9）
式中：Cm，cg 为质心位置处的俯仰力矩；Cm，ref 为参考

点处的俯仰力矩；x ref 为参考点处的位置。

由图 11可知，巡航配平由迎角、控制输入共同作

用实现。巡航状态下的配平飞行迎角随着 l的减小

而增大、随着质心位置的后移而减小；配平控制输入

与 l呈非线性关系、随着质心位置的后移而减小。因

此，影响变构型空天飞行器平衡状态下控制输入大

小的变量，不仅包括构型变量，还包括质心位置。

本文提出的变构型方式会导致质心位置的移

动，在飞行过程中，随着构型的变化，变构型空天飞

行器可视为具有可变质心的飞行器［28］。为得到面

向控制的变构型空天飞行器，实现飞行任务平衡状

态的控制输入较小，结合构型设计合适的质心位置

是必要的。

3 质心位置匹配设计

为达到变构型空天飞行器飞行过程中减小控

图 10 不同构型外形的气动特性变化

Fig.10 Variation of aerodynamic characteristics for differ⁃
ent configurations

图 11 不同构型外形、不同质心的巡航配平特性

Fig.11 Cruise trimming characteristics for different configu⁃
rations and different centers of mass
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制输入、增强稳定性的目的，开展质心位置匹配设

计。根据飞行任务构建多目标优化问题，基于线性

加权法将其转化为单目标优化问题。使用序列二

次规划（Sequential quadratic programming，SQP）算

法求解得到优化质心位置，为不同构型的质心位置

匹配设计提供参考。

3. 1　优化问题

本文飞行任务为沿定动压轨迹进行爬升飞行，

飞行器满足爬升飞行平衡约束下，根据控制输入最

小，优化得到不同构型对应的质心位置。定动压轨

迹上的速度与高度一一对应，满足 V = CQ ( h )，状态

微分则满足 V̇ = C ′Q ( h ) ḣ。根据纵向平面的几何约

束 ，航 迹 角 γ、迎 角 α 和 俯 仰 角 θ 的 关 系 满 足

γ = θ - α。

求解使得爬升平衡状态时的控制输入最小的

质心位置变量，本质是多目标多约束的优化问题。

根据配平控制输入 δ e 和 ϕ，优化目标可表示为

δ e → min，ϕ → min （10）
考虑沿定动压轨迹加速爬升，建立飞行状态点

的爬升平衡约束为

ì

í

î

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

0 < V̇，0 < ḣ，q̇ = 0
V̇ = CQ ′( h ) ḣ
0 < α，0 < γ

V = CQ ( h )
γ = θ - α

（11）

考虑飞行控制性能、变构型尺度和质心位置变

化尺度，建立控制变量约束为

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

δ e，min ≤ δ e ≤ δ e，max

ϕmin ≤ ϕ ≤ ϕmax

lmin ≤ l ≤ lmax

x cg，min ≤ x cg ≤ x cg，max

（12）

综上，变构型空天飞行器的爬升平衡下的控制

输入优化问题可以描述为问题 P1：寻找最佳的状

态和质心位置，使得目标函数式（10）最小，同时满

足爬升平衡式（11）和控制变量约束式（12）。

多目标优化方法可分为两类，一类是线性加权

法的多目标问题转化为单目标问题，另一类是采用

改进的进化优化算法。多目标问题转换为单目标

问题的方法简单易实现、设计方便，在各领域得到

广泛的应用。进化优化算法适用于处理大规模搜

索空间，但其参数设置困难，很容易出现早熟和局

部最优现象［29］。由于线性加权法计算更加高效，

本文采用线性加权法将多目标问题转化为单目标

问题进行求解。将多目标函数进行加权和转换为

单目标函数，多目标优化问题 P1 转化为如下的单

目标优化问题 P2。

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

min J = c1 δ 2
e + c2 ϕ

s.t. C 1 < 0
C 2 = 0
umin ≤ u≤ umax

（13）

式中：c1、c2 分别为舵面偏转角和燃油当量比的权

重系数；C 1 为爬升平衡的不等式约束；C 2 为爬升平

衡的等式约束；u为控制变量约束。

3. 2　优化方法

本文基于 SQP 算法［30］求解爬升平衡下的质心

位置优化问题，具体算法框架如下所示。本文的优

化问题流程图如图 12 所示。

（1） 程序初始化，根据定动压爬升轨迹生成优化

空间 x n，设置收敛精度 ε，初始化 Hessian 矩阵

H 1 = I，设置最大迭代次数 1 500
（2） for n = 1，2，…，m do
（3）   选取初始优化空间 x k

n，k = 1
（4）   while k < 1 500 do
（5）   利用泰勒展开将目标函数 J 在迭代点 x k

n 处

简化为二次函数

（6）   将约束函数简化为线性函数

（7）   求解二次规划问题，得到 S n = x n - x k
n

（8）   构造变量 S n 的二次规划问题

（9）   求解二阶导数矩阵H k
n

（10）    求得 S ∗
n 作为原问题的下一个搜索方向 S k

n

（11）     在该方向上进行原约束问题函数的

一维约束搜索，得到原约束问题的近似解

x k + 1
n

（12）     if   x k + 1
n - x k

n < ε then
（13）     return x k + 1

n

（14）     else
（15）     修改H k + 1

n ，令 k = k + 1
（16）  end while
（17） end for

图 12 质心位置变量优化流程图

Fig.12 Flowchart for optimization of center-of-mass posi⁃
tion variable
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4 仿真分析

4. 1　参数设置

根据 50 kPa 定动压爬升轨迹的仿真条件如

下：变构型空天飞行器的总质量为 20 000 kg，根据

文献［21］中爬升飞行过程中的燃油消耗，假设变

构 型 空 天 飞 行 器 爬 升 总 过 程 中 质 量 均 匀 减 少

3 000 kg，燃 油 消 耗 的 质 量 占 飞 行 器 总 质 量 的

15%。根据本文所选取的优化状态点，每两个状态

点间质量减少 750 kg，不考虑飞行过程中燃料消耗

对质心位置的影响。变构型空天飞行器的控制输

入 δ e ∈ [-20°，20° ]，ϕ ∈ [ 0，1 ]；构型变量 l ∈ [ 0，1 ]。
4. 2　优化结果分析

根据所制定的翼面变构型策略，可以得到不同

飞行条件的质心位置优化结果。由于同一构型变

量对应同一质心位置，选取相同构型下的质心位置

的均值作为当前构型下的质心位置。由于本文的

翼面向后收缩导致质心后移，根据基准构型的质心

位置和构型变量 l = 0时的优化质心位置，考虑质心

随构型变化均匀后移，设计出构型变量 l = 1时的质

心位置。质心位置优化与设计结果如表 1所示。

相同状态微分和飞行条件下，基准构型飞行

器、质心优化变构型飞行器和质心设计变构型飞行

器在爬升平衡下的控制输入如图 13 所示，燃油当

量比结果变化如表 2 所示。

由图 13 可知，相同状态微分和飞行条件下，

质心优化变构型空天飞行器可看作主动变质心的

飞行器，其控制输入均最小。质心设计变构型空

天飞行器是由于构型变化导致质心位置变化，其

控制输入小于基准构型的控制输入。变构型空天

飞行器在爬升平衡的控制输入上优于基准构型，

表明变构型空天飞行器在爬升飞行任务中能够分

担舵面所需的负载，减小油门，增强了飞行过程的

稳定性。

5 结   论

本文从控制性能角度出发，开展变构型空天飞

行器特性分析及优化设计。通过变构型技术显著

降低了飞行器舵面负载及所需油门，得到了一个控

制裕度较大的变构型空天飞行器模型。主要研究

成果如下：

（1）提出了一种空天飞行器翼面变构型方式，

构建了包含构型变量的气动特性代理模型；

（2）分析了构型变量和质心位置对飞行器特

性的影响，即升力系数和阻力系数均随着构型变量

的增大而增大，俯仰力矩系数随着构型变量的增大

而减小，并在此基础上开展了控制约束下的质心位

置优化设计；

（3）综合基准构型及控制约束下的优化结果，

进一步开展了变构型空天飞行器质心位置综合设

计，相较于基准构型，最终方案在相同飞行条件下

所需最大舵面偏转角度减小了 15.41%，所需最大

燃油当量比减小了 1.64%。

表 1 质心优化和设计结果

Table 1 Results of center⁃of⁃mass optimization and de⁃
sign

飞行条件

Ma3， Ma3.5
Ma4， Ma4.5

Ma5

构型变量

l=1
l=0.5
l=0

质心位置优
化/m

14.457 1
14.300 0
14.093 7

质心位置设
计/m

13.894 5
13.994 1
14.093 7

图 13 基准构型和变构型飞行器爬升平衡下的控制输入

对比

Fig.13 Comparison of control inputs in climb equilibrium 
for the reference configuration and morphing vehi⁃
cles

表 2 燃油当量比结果对比

Table 2 Comparison of results for fuel equivalency ratio

构型

基准构型

质心优化变构型

质心设计变构型

Ma

3
0.948 0
0.816 9
0.932 5

3.5
0.577 9
0.528 0
0.563 7

4
0.418 9
0.405 7
0.418 9

4.5
0.392 1
0.384 4
0.392 1

5
0.419 6
0.414 4
0.414 4
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